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 چکیده 

های سوخت و  های فسیلی جهان، رشد قیمتسوختع  ب به دلیل کاهش منا 

نگرانی افزایش  زیستنیز  تلاشهای  افزایش  محیطی،  جهت  در  زیادی  های 

ترین  ترین و کاربردیکارایی موتورهای حرارتی صورت گرفته است. یکی از مهم

سیستم اگزرژی  و  انرژی  تحلیل  زمینه  در  پیشنهادی صورت  تحقیقات  های 

سازی و تحلیل ترمودینامیکی سعی در انتخاب بهترین  گرفته است که با مدل

ترین  متغیرهای طراحی داشته تا در نهایت با توجه به قانون اول و دوم، مناسب

توربوجت با    ر عملکرد از موتور مشخص گردد. در مطالعه حاضر که یک موتو

آن   مناسب  معادلات  که  شده  سعی  است،  شده  گرفته  نظر  در  واقعی  اجزاء 

های انرژی و اگزرژی به بحث گذاشته  دد و نتایج حاصل از تحلیلاستخراج گر

خروجی ترمودینامیک  اول  قانون  بکارگیری  با  ابتدا  امر  این  برای  های  شود. 

های سیستم نسبت به پارامترهای  سیستم یعنی نیروی رانش ویژه و راندمان

ی  زمان قانون دوم ترمودینامیک جهت تحلیل اگزرژورودی تعیین شدند و هم

در   ترمودینامیکی  تحلیل  شد. همچنین  اعمال  سیستم  مجموعه  از  هر جزء 

شرایط طراحی انجام شده و در آن اثر نسبت فشار کمپرسور، دمای ورودی به  

توربین و دمای ورودی به موتور )دمای محیط( بر میزان نیروی رانشی ویژه،  

گرفته شراندمان قرار  بررسی  مورد  اگزرژی  تخریب  و  اگزرژی  است.  های  ده 

های زیاد به عنوان  ناپذیرینتایج نشان داد که محفظه احتراق به دلیل بازگشت

تخریببزرگ از  ترین  اجزاء  و کارآمدترین  اگزرژی شناخته شده است  کننده 

و   توربین  دیفیوزر،  خروجی،  نازل  ترتیب  به  تخریبی  اگزرژی  میزان  نظر 

 کمپرسور معرفی شده است. 

توربین   – موتور توربوجت  –تحلیل اگزرژی   –رژی  : تحلیل ان های کلیدیواژه 
 گاز 

 

 مقدمه  - 1

به طور گسترده در تولید برق و صنایع  های گازی در سالتوربین های اخیر 

بالا و  شوند. توربین هوایی استفاده می به دلیل تولید قدرت  نیروی رانش  گاز 

هوایی کاربرد دارد. ها به طور قابل توجهی برای صنایع  بالا برای هواپیماویژه  

توربینساده نوع  موتورترین  گازی  دیگر  های  اساس  و  است  توربوجت  های 

فن، توربوپراپ انواع پیشرفته  های جت شامل توربوفن، توربوشفت، پراپ موتور

بری و  ها هستند. اساس کار موتور توربوجت در هواپیماهای مسافر توربوجت

رانشی    توسطنظامی   تغییرات  [1]   باشدمینیروی  امکان  توربوجت  موتور   .

یروی رانشی را برای شرایط پرواز  ن توان  کند که میناگهانی ارتفاع را فراهم می

بالا فراهم کرد بخار در   .[2]  با سرعت  توربین  با  مقایسه  موتور در  نوع  این 

  ، گذاردثیر میأکند و دمای بالا بر توربین تهای بالاتر و فشار کمتر کار میدما

به دلیل اتصال    .ر حرارت در توربین مورد نیاز استبنابراین مواد مقاوم در براب 

میهم صدا  و  سر  ایجاد  باعث  بالا  سرعت  وجود  با  جو  به  موتور  شود.  زمان 

ند و با نسبت فشار بالاتر منجر به بازده  نکبا سیکل برایتون کار می  توربوجت

بالاتری می به طور اقتصادی و کارآمد، در   .[3]  د ن شو کلی  باید  این سیستم 

مورد استفاده قرار گیرد.   ،زیست ایجاد کندثیر بر محیطأحالی که کمترین ت

رون به صرفه، باید بازده سیستم را  برای سازگاری این سیستم با محیط و مق 

به   هزینه سیستم  نرخ  و  داد  کاهش  را  اگزرژی  تخریب  و  رساند  به حداکثر 

ها افزایش یافته  های اخیر مصرف سوخت این سیستمحداقل برسد. در سال

های  باعث افزایش گاز ، ها به هوا شدهورود آلاینده  که باعث اینعلاوه بر  واست  

با بهبود کارایی مصرف سوخت، میای شده  گلخانه اثرتوان  است.    با کاهش 

آلایندهزیست زیست  ،هامحیطی  مشکلات   .[1]  دادکاهش  را  محیطی  روند 

همکاران  توران   تحت  [4]  (Turan)و  توربوجت  موتور  اگزرژی    عملکرد 

عدد ماخ پرواز، دمای ورودی توربین، نسبت   های طراحی مختلف مانندپارامتر

نتیجه رسیدند که را  فشار کمپرسور   این  به  و  اگزرژی    مطالعه کردند  بهبود 

 [5]  (Coban)کوبان و همکاران   سیستم با افزایش ماخ بالاتری روبرو است.

با   که  کوچک،  مقیاس  با  توربوجت  موتور  برای  اقتصادی  و  اگزرژی  تحلیل 

با هم  سوخت به سیستم را  زیستی و سوخت هواپیمای معمولی تزریق شده 

  تر از سوخت هزینه رانش سوخت جت کمنتایج نشان داد که    .مقایسه کردند

تورگو است.  معمولی  همکارانزیستی  و  تحلیل   [6]  (Turgut)  ت  و  تجزیه 

کردند  بررسی  را  توربوفن  موتور  برای  رسید  و  اگزرژی  نتیجه  این  که    ندبه 

اگزرژی و تخریب اگزرژی برای اجزای توربوماشین مورد بررسی قرار    راندمان

موتور    ،گرفته اگزوز  و  فن  در  اگزرژی  تلفات  داردبیشترین  و  وجود  توپال   .

بررسی  تج [7](Topal) همکاران   را  موتور جت  یک  اگزرژی  تحلیل  و  زیه 

با افزایش فشار کلی و افزایش دمای خروجی    ندکردند و به این نتیجه رسید 

و همکاران   ،احتراق بالی  یافته است.  افزایش  اگزرژی   [8]  (Balli)  راندمان 

با دما و فشار معین بررسی    تجزیه و تحلیل اگزرژی یک موتور توربوپراپ را 

که محفظه احتراق بیشترین تخریب اگزرژی و   ندکردند و به این نتیجه رسید

های موتور را دارد. آماتی و همکاران  کمترین راندمان اگزرژی نسبت به قسمت 

(Amati)  [9] جت را  صوت اسکرمیه و تحلیل اگزرژی یک وسیله مافوقز تج

تحقیق کردند و به این نتیجه  را  رسانی  های مختلف سوختو راه  ند انجام داد

بهتر در محفظه احتراق،   حتراق با اصلاح کیفیت سوخت به دلیل ا ند که رسید

یک موتور توربوجت   [1]  (Ekrataleshian)  رانش بالاتری دارد. اکراتالشیان 

سی کرده و به این نتیجه رسیده  رتصادی براق  را به صورت انرژی، اگزرژی و 

تم  سکرد کل سیلنسبت فشار و عدد ماخ و دمای ورودی توربین بر عم  که   است

انجام شده در راستای    گذارد. خلاصهثیر میأت ترمودینامیکی مهم  مطالعات 

  ل یپژوهش تحل  نی در ا  ورده شده است.آ(  1های پیشرانشی در جدول )سیستم

  ی بررس  یو اگزرژ  یموتور توربوجت به صورت انرژ  یکینامیترمود   سازیو مدل



  
 2صفحه:  

 
ت   هایپارامتر  ی بر رو  ن یبه تورب   یورود  ینسبت فشار و دما  ریثأشده است. 

  یسر بر  یاگزرژ بی و تخر یراندمان اگزرژ ژه،یرانش و یرویهمچون ن  ستمیس

 به کار برده شده است.   الهمق ن یدر ا  ینوآور ک یبه عنوان    نی شده و ا

 
 ای از مطالعات ترمودینامیکی بر اساس نوع تحلیل ( خلاصه 1جدول شماره ) 

 نوع موتور نوع تحلیل  منبع 

 جت هواپیما  ی اقتصاد ،یاگزرژ ،یانرژ [10]

 پتوربوپرا ی اقتصاد ،یاگزرژ ،یانرژ [11]

 توربوجت یاگزرژ ،یانرژ [ 12,  4]

 توربوجت یاگزرژ [13]

 توربوپراپ شرفته یو پ یاگزرژ [8]

 توربوپراپ ی اقتصاد ،یانرژ [14]

 توربوپراپ یاگزرژ ،یانرژ [15]

 توربوجت سازی بهینه / یانرژ [18, 16]

 

 بندی سیستم ترکیب - 2

  ط یکار از مح  این چرخهکه در    کندیباز عمل م  سیکلگاز بر اساس  نیتورب 

شماتیک سیکل توربین    1در شکل    .شودیگرفته شده و به آن بازگردانده م

 .نمایش داده شده استگاز  

 

 
 [ 3]  گاز شماتیک سیکل باز توربین  - 1شکل  

 

با محیط سروکار دارد.  در چرخه باز، سیستم به صورت مستقیم  های 

شود. در چرخه  بازگردانده میسیال کاری از محیط گرفته شده و به محیط  

سازی درون کمپرسور به صورت یک فرآیند آدیاباتیک از فشار اولیه  باز، فشرده

(C,inP( به فشار ثانویه )C,outPانجام می )( شود و در نهایت دما از حالتC,inT  )

شود  یابد. هوا در یک فرآیند فشار ثابت گرم می( افزایش میC,outTبه حالت )

( برسد. گرما از احتراق سوخت با  CC,outT( به حالت )CC,inTحالت )تا دما از  

می حاصل  احتراق  محفظه  در  موجود  توربین  اکسیژن  در  داغ  گازهای  شود. 

یابد. فشار خروجی توربین برابر  شوند و در نتیجه فشار کاهش میمنبسط می

 .[3] دیابکاهش می( 4T)به  ( 3T)با فشار اتمسفر است. در این شرایط دما از 

مورد   تراست است، نه تنها   هوایی کوچک روگاهین یک  ، موتور توربوجت

که    کندیم  تولید  زیرا ن   یبلکه قدرت  کند،یم  جاد ی رانش را ا  ی برا  مایهواپ  ازین 

ل  با اص  یموتور جت معمول  کی   .سازدیرا ممکن م  مایهواپ  یاجزا  ریعملکرد سا 

ن  بر جسم وارد    ینیمع  یروین یعنی  کند  یکار م  وتن یقانون سوم حرکت  که 

برابر  یروین همان    ،شودیم   جاد ی ا  را  آن  خلاف جهتو    العملبا عکس  عمل 

جفت   یکمپرسور شعاع  ک یبا   ی محور  ن یتورب   کی جت از  توربو موتور    کند.یم

  ی با دما  گاز  شده است.  لیتشک  یمحفظه احتراق حلقو  کیو    میشده مستق

تورب  مراحل  از  که  بالا  محفظه    ک ی   بالایفشار    ن ینسبتاً  از  توربوجت  موتور 

گاز دارد که  نی تورب   ییبر عملکرد و کارا   یمیمستق  ریکند، تأثیاحتراق عبور م

  ی هاپره  را مختل کند.  نیتورب   یهاممکن است در درازمدت طول عمر آن، پره

سیال    یجنبش  یو انرژ  کنندیبالا استخراج م  یرا از گاز با دما  یانرژ  ،نیتورب 

رانش به جلو    یرویکه ن   ییجا   کنند،یکمپرسور منتقل م  طبقاترا به    کاری

فن کمپرسور فشار   ی هاکه پره  چرخاندیرا م ن یو محور تورب  کندیرا فراهم م

پا  فشار  و  م  ن ییبالا  در  حرکت  به  توانا   ن یا   با   .آوردیرا  برا  ییحال،    ی مواد 

گونه مواد است که    ن یا   یهایژگیبالا بر اساس و  ی دما  نی مقاومت در برابر ا

بهبود از نظر محافظت    یهاکیدر انتخاب مواد، تکن  شرفت یآن را به پ  توانیم

 .[19] نسبت داد  یدیتول یندهایفرآ  نیو همچن یسازاز سطح و خنک

که اجزای آن به    وتور توربوجتمشماتیکی از سیستم    2  شکل شماره

است زیر  موتور  الف   :صورت  )توربو(  کمپرسور  شامل  محفظه  2-1جت،   ،)

( تورب 3-2احتراق  و  س ب  (.4-3)  ن ی(  پمپ    ستمی(  مخزن،  شامل  سوخت 

با    ی زن استارت و جرقه  ستمی( سج  . شیر برقیو    کنترل دریچه   ر یسوخت، ش

و    یریگ( ابزار اندازهد  درپوش مشعل.  و  یموتور استارت، سوپاپ سوخت کمک

 سرعت و فشار.  ، یکنترل با دما، دب 

 

 
 [ 20]  جت توربو اجزای موتور    - 2شکل

 

  است:   ریحالت ز   راتییکار )هوا( در معرض تغ  طیچرخه محسیال در  

( به  1P)  طیسرد در کمپرسور از فشار مح  یهوا  کیاباتی آد  یسازالف( فشرده

هوا   فشار هم ش ی ( گرماب  .(2T)  به (  1T)دما از  ش ی افزا جه ی( و در نت2Pفشار )

احتراق سوخت    ق یاز طر   گرما   .یورود  ی توسط گرما(  3T)و  (  2T)  ی دماها  نیب 

در مجاورت    نی( تورب ج  شود.یم  نیم أاتمسفر در محفظه احتراق ت  ژن یبا اکس

کند. انبساط  یم  افت یگرما در   یمحفظه احتراق قرار دارد و مقدار قابل توجه

تورب   یهوا در  م  نیگرم  فشار  کاهش  فشار    نیتورب   یخروج  شود.یباعث  تا 

  یابد.یکاهش م(  4T)به  (  3T)دما از    ندیفرآ  نی ا  یط  در   شود.یمنبسط م  طیمح

  یکیمکان   یخروج  و  شودیم  هیبه اتمسفر تخل  ماندهیباق  یگرما  در این فرآیند،

در شکل    .[20]  .آوردیکمپرسور را به حرکت در م  ن، یبه دست آمده در تورب 

 شماتیک واقعی موتور توربوجت نمایان است.  3

 

 
 [ 21]  واقعی موتور توربوجت   نمای   - 3شکل



  
 3صفحه:  

 
 فرضیات   -3

 فرضیات حاکم در تحلیل سیستم پیشنهادی عبارتند از: 

نظر   • در  پایدار  حالت  صورت  به  سیکل  اجزای  کلیه  در  سیال  جریان 

 گرفته شده است.

 آل فرض شده است.رفتار تمامی گازها ایده •

 احتراق، نفت سفید است. سوخت تزریق شده به محفظه  •

کیلوژول بر کیلوگرم    42580میزان ارزش حرارتی پایین سوخت برابر   •

 در نظر گرفته شده است. 

 نظر شده است.کاری توربین و کمپرسور صرفاز اثرات مربوط به خنک •

 نظر شده است.از نشتی گاز داخل سیستم به بیرون صرف •

ها  های مربوط به آنزرژیهای جنبشی و پتانسیل و اگاز تغییرات انرژی •

 نظر شده است.صرف

شرایط محیطی )دما و فشار( با شرایط ورود به کمپرسور یکسان فرض   •

 شده است. 

توربین   • و  کمپرسور  درون  سیال  و  جریان  آدیاباتیک  ترتیب  به 

 فرض شده است.   غیرآدیاباتیک

گراد و  درجه سانتی  25دما و فشار حالت مرده )محیط( به ترتیب برابر   •

 کیلوپاسکال در نظر گرفته شده است. 101

 

 و روابط ها  فرمول -4
 حلیل انرژی ت - 1-4

در این سیستم سیکل   .شودجت بررسی میتوربودر این پژوهش اجزای موتور  

باز عمل می بر این است که تمام فربه صورت  ها در حالت  یندآکند و فرض 

مسئله وجود دارد ولی  تر بر  کنند زیرا در این حالت درک راحتآل کار میایده

ناپذیری وجود خواهد داشت و عواملی که یک  برگشت  ،در یک موتور واقعی

آوردند عبارتند از ویسکوزیته، تلفات، تلفات حرارتی،  موتور واقعی به وجود می

تعادل انرژی  ه  ون اول ترمودینامیک، معادل نعوامل شیمیایی و ... با توجه بر قا

 :[20] ه صورت زیر نوشت توان ب برای حجم کنترل را می
�̇� - Ẇ = ΔĖ (1 ) 

تفاوت بین انرژی ورودی و خروجی یک سیستم در اثر تبادل حرارتی  

جت  توربوسازی اجزای موتور  شود. برای مدلو کاری با محیط اطراف ایجاد می 

مقادیر نرخ آنتالپی، نرخ انرژی گرمایی، سرعت ورودی و خروجی هر جزء با  

جت مورد بررسی عبارتند از  توربوشود. اجزای موتورمعادلات زیر محاسبه می

 کمپرسور، محفظه احتراق، توربین و نازل است. 

 ( C) کمپرسور  •
𝑝2

𝑝1

= 𝑐𝑟 (2 ) 

ṁ1 = ṁ2 = ṁa (3 ) 

Ẇc = ṁa (cp,2 · T2 – cp,1 · T1 ) (4 ) 

آن   در  نسبت  نشان   cẆو    p  ،cr  ،aṁکه  فشار،  ، سرعت  فشار دهنده 

جا کمپرسور آدیاباتیک در  جریان جرمی هوا و کار کمپرسور است و در این

 شود.نظر گرفته می

 ( CCمحفظه احتراق ) •
Ėf = ṁf · LHV (5 ) 

ṁa + ṁf = ṁg (6 ) 

fṁ  ،LHV    وgṁ    پایین نرخ جریان جرمی سوخت، ارزش حرارتی  بیانگر  

 احتراق( هستند.  تسوخت و نرخ جریان جرمی گاز )محصولا 

 

 ( GTگاز ) توربین •

ṁ3 = ṁ4 = ṁg (7 ) 

ẆGT = ṁg (cp,3 · T3 – cp,4 · T4 ) - Qloss (8 ) 

ẆGT = Ẇc (9 ) 

GTẆ   گاز به صورت غیر آدیاباتیک  گاز است و توربین نرخ کار توربین

باشد.    دمقاله وجوشود. ممکن است نمونه آزمایشگاهی این  فرض می داشته 

دهد  به دلیل گرمای خارج شده از محفظه احتراق رخ می  lossQ اتلاف حرارتی

 و کار به دست آمده برابر با کار کمپرسور است. 
F = ṁa · (v5 – v0 ) +A5 · (p5 – p0) (10 ) 

F  است.  نشان رانش  احتراق در خروجی  س   0vو   5v دهنده  رعت گاز 

سطح مقطع خروجی نازل است. از    A 5جت هستد.توربوو ورودی موتور    دلم

و سر است  محیط  فشار  در  نازل  و خروجی  ورودی  که  گازعآنجایی  های  ت 

خروجی از اگزوز کم است، باعث تلفات انرژی بالا در نازل و در نتیجه باعث  

بالا می  در هنگام مقایسه اجزای موتور  حال  ولی با اینشود.  تخریب اگزرژی 

 شود.جت، نتایج انرژی و اگزرژی نازل در نظر گرفته میتوربو
 گزرژی حلیل ات - 4-2

پیوستگی   با فرض  ترمودینامیک  قانون دوم  اگزرژی،  تحلیل  در روش 

شود. در قسمت جنبشی و پتانسیل انرژی برابر با مقدار  جرم و انرژی اعمال می

 . [22] اگزرژی است
Ėk,i = Ėxk,i (11 ) 

Ėp,i = Ėxp,i (12 ) 

توان به طور کامل به کار تبدیل  یآنتالپی جریان در یک سیستم را نم

به دلیل اصطکاک،  ناپذیری وجود دارد و این برگشتناکرد و برگشت پذیری 

متعادل، ترکیب دو جریان، انتقال حرارت در اختلاف دمای محدود،  انبساط نا

واکنشومقا و  جامدات  الاستیک  شکل  تغییر  الکتریکی،  شیمیایی  مت  های 

 توان به صورت زیر نوشت: است. اگزرژی فیزیکی جریان را می
Ėxph,i = ṁi · [ (hi – h0) – T0 (si – s0)] (13 ) 

s   در حالت    یآنتروپ  انگریبi   لیو پتانس  یجنبش  یژگزر ا  ری است. مقاد 

گرفته شده و صفر فرض    دهی گاز ناد  ن یدر کمپرسور، محفظه احتراق و تورب 

ها در نظر گرفته  ییکارا  فیها در محاسبات با تعر یری ناپذبرگشت  شده است.

  لیو تحل  ه یتجز   ر یمعادلات ز جت با استفاده از  توربوجزء از موتور    هر   شوند.یم

 شود:یم

(14 ) Ėxin,i = Ėxout,i + ĖxD,i 

(15 ) 𝜓 =  
Ṗ

Ḟ
 

(16 ) Ėxi = ṁi · [cp,i (Ti – T0)  – T0 (si – s0)] 

(17 ) si – s0 = [cp,i · ln 
𝑇𝑖

𝑇𝑜
 +R · ln 

𝑃𝑖

𝑃0
] 

  ی (، ورودD,iĖx) ی رژگزا  ب یتخر  یهاانی جر  ف یبا تعر  ی معادلات اگزرژ

(in,iĖx  و بررسout,iĖx)  یخروج(  کنترل  حجم  در  که  حالت    ی(  در    iشده 

 شوند.یشوند، ساخته میمشاهده م

ψ  اگزرژ محاسبه    ی راندمان  سوخت  و  محصول  اساس  بر  که  است 

  یی محصول و نرخ سوخت هستند. از آنجا   ی هافرم  Ḟو    Ṗشود که در آن  یم

مقاد  پتانس  یجنبش  یرژگزا  ریکه  کمپرسور،    یکنترل  یهاحجم  یبرا  لیو 

برابر با   انیجر   ی شود، نرخ اگزرژیگرفته م  دهی گاز نادنیمحفظه احتراق و تورب 

 است.   انی جر  یکیز یف ینرخ اگزرژ

1Ėx  در حالت    ینرخ اگزرژi    وR  آل هوا است. معادلات  دهی ثابت گاز ا

 .شودیارائه م ری ها به صورت زفهمؤل



  
 4صفحه:  

 
 ( C)کمپرسور  •

(18 ) = 0 1Ėx 
(19 ) ẆC + Ėx1 = Ėx2 + ĖxD,C 

  ی کار  لیاست، پتانس  یطیمح  طیکمپرسور در شرا   یکه ورود  ییاز آنجا

 صفر است.  1در حالت  ی وجود ندارد و نرخ اگزرژ

 ( CCمحفظه احتراق ) •

(20 ) εf = ϕ·LHV 
(21 ) Ėxf = ṁf · εf 
(22 ) Ėx2 + Ėxf = Ėx3 + ĖxD,CC 

fε  ،ϕ  ،LHV    وfĖx  اگزرژنشان ضر   یدهنده    ی اگزرژ  ب یخاص، 

 سوخت هستند. یو نرخ اگزرژحرارتی پایین ارزش   ،ییایمیش

ن  یرژگز ا  ، احتراق  یگازها  ی اگزرژ براتوربوموتور    ازیمورد  به    یجت 

حرکت    یبرا  ، به کار انداختن کمپرسور و سپس رانش  ی دست آوردن کار برا

 در هوا است. 

 ( GTگاز ) توربین •

(23 ) Ėx3 = Ėx4 +Ẇ GT + ĖxD,GT 

  ی و برا  رندیگیگاز را به کار م  نیبالا و فشار بالا، تورب   یبا دما  یگازها

گاز    نیاز تورب   یخروج  یگازها  شوند.یبه حرکت درآوردن کمپرسور منبسط م

اتلاف    یاگزرژ  نرخ  شوند.یم  ییبالا   یرژ گز بالا هستند و باعث تلفات ا  یدر دما

  نازل  شود.یم انی ب  یاگزرژ  بیبا عبارت تخر  کیاباتی آد ریغ نیحرارت در تورب 

  . ابدییم  شیافزا   یسرعت گازها به مقدار قابل توجه  در آن  است که  یاقطعه

  شود.یاحتراق منجر به رانش م یگازها  تکانه

 شود. یمحاسبه م ری فرمول ز باجت توربو موتور  ی اجزا  یاگزرژ بازده 

  (24)     𝜓𝑗 =
Ė𝑥𝑜𝑢𝑡,𝑗

Ė𝑥𝑖𝑛,𝑗

 

اگزرژ ب   thjجزء    یبازده  نسبت  جر   نیبا  و    یخروج  یهاانیمجموع 

جت  توربوموتور    ی اگزرژ  راندمان شود.یمحاسبه م  یورود  یهاانیمجموع جر 

 . کرد نییتع ر یتوان به صورت ز یرا م

(25 ) 𝜓𝐽𝐸 =
Ṫ

Ė𝑥𝑓

 

 شود. یمحاسبه م ریکند. با رابطه ز یم انیقدرت رانش را ب   Ṫکه  ییجا

(26 ) Ṫ = F · v5 

F  5دهنده رانش و  نشانv  ی خروج  یدهنده سرعت خروج گازهانشان  

 از نازل است.

 

 ها نتایج و بحث   -5

نرم از  مطالعه،  این  )در  مربوطه  کدنویسی  مدلEESافزار  جهت  سازی  ( 

ترمودینامیکی سیستم )تحلیل انرژی و اگزرژی( استفاده شده است. برای این  

های سیستم نسبت به  ترمودینامیک، خروجیامر ابتدا با بکارگیری قانون اول 

هم و  شدند  تعیین  ورودی  ترمودینامیک جهت  پارامترهای  دوم  قانون  زمان 

تحلیل اگزرژی هر جزء از مجموعه سیستم اعمال شد. با در نظر گرفتن مدل  

توان تأثیر عملکرد متغیرهای مختلف را بر  ارائه شده برای موتور توربوجت، می

نسبت    عملکرد کلی سیستم، بررسی  داد. متغیرهای مورد  قرار  بررسی  مورد 

فشار کمپرسور و دمای ورودی به توربین گازی است. برای اطمینان در صحت  

زمینه   در  معتبر  مقاله  یک  که  توران  مقاله  با  حاضر  مقاله  محاسبات،  روند 

  باشد، اعتبارسنجی شده است. راندمان اگزرژیموتورهای پیشرانش هوایی می

لف توربوجت که در مقاله او بررسی شده، با مطالعه حاضر مقایسه  اجزاء مخت

اعتبارسنجی، دادهشده این  داده  اند. در  قرار  توران، معیار  مقاله  های ورودی 

شده است. لازم به ذکر است از آنجایی که دما و فشار ورودی و خروجی اجزاء  

بنابراین با اعتبارسنجی اگزرژی اجزای    موتور در روابط اگزرژی وجود دارند، 

آن فشار  و  دما  میموتور،  اعتبارسنجی  نیز  ارائه  ها  از  دلیل  همین  به  شوند. 

موتور   اجزاء  از  کدام  هر  فشار  و  دما  پارامترهای  برای  جداگانه  اعتبارسنجی 

های اگزرژی در  به ترتیب راندمان  6و    5،  4های  نظر شده است. شکلصرف

نشان  را  توربین  و  احتراق  نمودارها  می  کمپرسور، محفظه  به  توجه  با  دهند. 

باشند. به طوری  شود، نتایج خروجی از تطابق خوبی برخوردار میمشاهده می

خطا، در راندمان اگزرژی    %6/2که درصد خطا در راندمان اگزرژی کمپرسور  

باشد.  خطا می  %7/1خطا و در راندمان اگزرژی توربین    %8/3محفظه احتراق  

تواند به دلیل تفاوت در گرد کردن اعداد و  میخطای هر چند کم ایجاد شده  

 ها باشد.محاسبه آن

 

 
اعتبارسنجی راندمان اگزرژی کمپرسور محاسبه شده در این مطالعه با    - 4شکل

 مطالعه توران  

 

 
اعتبارسنجی راندمان اگزرژی محفظه احتراق محاسبه شده در این مطالعه   - 5شکل  

 و حل شده توسط توران 
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 5صفحه:  

 

 
اعتبارسنجی راندمان اگزرژی توربین محاسبه شده در این مطالعه و حل    - 6شکل  

 شده توسط توران 

 

نمودار بررسی اثر نسبت فشار کمپرسور در چند دمای ورودی    7شکل 

توان  دهد. از این نمودار، میبه توربین بر نیروی رانشی ویژه موتور را نشان می

دریافت که با افزایش نسبت فشار، سوخت تزریقی به محفظه احتراق پیوسته  

می ویژه  رانشی  نیروی  کاهش  باعث  امر  این  که  یافت  خواهد    شود.کاهش 

ای است که تا  همچنین با افزایش نسبت فشار، رفتار سرعت خروجی به گونه

می کاهش  آن  از  بعد  و  افزایش  معین  فشار  نسبت  سرعت  یک  رفتار  یابد. 

خروجی بر رفتار سوخت تزریقی غلبه کرده و در نتیجه نیروی رانشی ویژه نیز  

 یابد.ابتدا افزایش و سپس کاهش می

 

 
بررسی اثر نسبت فشار کمپرسور در چند دمای ورودی به توربین  نمودار   - 7شکل  

 گاز بر نیروی رانشی ویژه موتور 

 

نمودار بررسی اثر دمای ورودی به توربین در چند نسبت فشار    8شکل  

می نشان  را  ویژه  رانشی  نیروی  بر  با  کمپرسور  نمودار  این  به  توجه  با  دهد. 

گاز،   توربین  به  ورودی  دمای  مداوم  و  افزایش  تزریقی  سوخت  جرمی  دبی 

یابند. در نتیجه، نیروی رانشی ویژه نیز تحت  سرعت خروجی موتور افزایش می

یافت.   خواهد  افزایش  سوخت  جرمی  دبی  و  خروجی  سرعت  افزایش  تأثیر 

شکل   در  تخریب    9همچنین  بر  کمپرسور  فشار  نسبت  اثر  بررسی  نمودار 

دقت در این نمودار مشاهده    اگزرژی هر یک از اجزای موتور آورده شده است. با 

شود که افزایش نسبت فشار کمپرسور باعث افزایش تخریب اگزرژی اکثر  می

اند  اجزای موتور شده است. اجزایی از موتور که در پیش از کمپرسور قرار گرفته

)مانند دیفیوزر(، تحت تأثیر تغییرات قرار ندارند. با افزایش نسبت فشار، دما و  

تری وارد محفظه احتراق  رسور افزایش یافته و جریان گرمفشار خروجی از کمپ

شود. در نتیجه، توان مصرفی کمپرسور که به عنوان یکی از عوامل تأثیرگذار  می

در تخریب اگزرژی است، افزایش یافته و کار مورد نیاز برای گردش کمپرسور  

تأثیر  شود که این امر متناسب با خواسته طراح نیست، چرا که باعث  بیشتر می

شود که تخریب  پذیری نهایی کمپرسور شده و موجب میمنفی بر دسترسی

ها که در ارتباط  افزایش یابد. اجزایی مانند توربین  جزء از موتوراگزرژی این  

با   و  نبوده  مستثنی  قاعده  این  از  نیز  هستند  کمپرسورها  با  مستقیم  توانی 

سازی  ت که نتایج شبیهاند. باید توجه داشافزایش تخریب اگزرژی مواجه شده

نشان داد که مقدار تخریب اگزرژی در محفظه احتراق بسیار بیشتر از بقیه  

اجزای موتور بوده است. همجنین افزایش نسبت فشار در محفظه احتراق باعث  

توان گفت که با افزایش نسبت فشار،  شود. زیرا میکاهش تخریب اگزرژی می

تر شده و اختلاف آن با دمای خروج از  جریان ورودی به محفظه احتراق گرم

شود و در نتیجه باعث  محفظه احتراق که عددی ثابت فرض شده نیز کمتر می

 گردد. زمان سوخت تزریقی و تخریب اگزرژی میکاهش هم

 

 
نمودار بررسی اثر دمای ورودی به توربین در چند نسبت فشار کمپرسور بر   - 8شکل  

 نیروی رانشی ویژه 

 

 
نمودار بررسی اثر نسبت فشار کمپرسور بر تخریب اگزرژی هر یک از اجزای   - 9شکل  

 موتور 
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بر    10شکل   موتور  به  ورودی  هوای  دمای  اثر  بررسی  نمودار  بیانگر 

باشد. با توجه به شکل  تخریب اگزرژی کلی و راندمان اگزرژی کلی سیستم می

تر باشد،  توان نتیجه گرفت که هر چه دمای هوای ورودی به موتور خنکمی

اما در عین حال به سبب   بر افزایش راندمان اگزرژی موتور دارد  اثر مثبتی 

تر شدن هوای ورودی، موتور حجم  ثابت بودن دمای ورودی به توربین، با خنک

سوخت بیشتری را برای رساندن دمای ورودی به توربین به عدد مدنظر، باید  

ه منزله افزایش تخریب  به محفظه احتراق وارد کند و افزایش دبی سوخت ب 

 اگزرژی و به پیرو آن نیز افزایش تولید آنتروپی کلی سیستم خواهد بود. 
 

 
نمودار بررسی اثر دمای هوای ورودی به موتور بر تخریب اگزرژی کلی و    -10شکل  

 راندمان اگزرژی کلی سیستم 
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از   کاملی  نسبتاً  نتایج  تحلیل ترمودینامیکی  در این مطالعه سعی شده است 

دوم   و  اول  قوانین  بکارگیری  با  راستا  این  در  گردد.  ارائه  توربوجت  موتور 

بررسی قرار گرفته شده است.   ترمودینامیک موتور توربوجت مورد تحلیل و 

  2627نتایج نشان داد که در کمترین نرخ تخریب اگزرژی کلی موتور که برابر  

خ تخریب اگزرژی در میان اجزاء موتور  کیلووات محاسبه شده است، بالاترین نر

کیلووات رخ داده است. این روند در بسیاری    1181در محفظه احتراق با بزرگی  

تحلیل آناز  در  که  است  شده  تکرار  دلیل  ها  به  احتراق  محفظه  ها 

بزرگناپذیریبازگشت عنوان  به  احتراق،  فرآیند  تخریبهای  کننده  ترین 

همچنین نتایج نشان داد که افزایش دمای ورودی  اگزرژی شناخته شده است.  

دلیل    به  همچنین  و  شده  موتور  اگزرژی  راندمان  افزایش  باعث  توربین  به 

افزایش دبی سوخت تزریقی به محفظه احتراق بر تخریب اگزرژی کلی موتور  

شود. همچنین نتایج نشان داد که با افزایش مداوم دمای ورودی به  افزوده می

د  گاز،  افزایش  توربین  موتور  خروجی  سرعت  و  تزریقی  سوخت  جرمی  بی 

یابند. در نتیجه، نیروی رانشی ویژه نیز تحت تأثیر افزایش سرعت خروجی  می

فشار   نسبت  افزایش  همچنین  یافت.  خواهد  افزایش  سوخت  جرمی  دبی  و 

می موتور  اگزرژی  و  انرژی  عملکردهای  بهبود  باعث  این  کمپرسور  اما  شود، 

رو است که باید در  های از قبیل افزایش وزن موتور روبهتافزایش با محدودی

دهد که افزایش نسبت  طراحی لحاظ گردد. نتایج برآمده از تحلیل نشان می

افزایش   و  سیستم  کلی  اگزرژی  تخریب  نرخ  کاهش  باعث  کمپرسور،  فشار 

در نهایت، نشان داده شد که با افزایش    گردد.راندمان اگزرژی کلی سیستم می

کاهش و در عین حال    ودی به سیستم )دمای محیط( راندمان اگزرژیدمای ور

نیز تخریب اگزرژی و به پیرو آن میزان آنتروپی تولیدی نیز کاهش خواهند  

 یافت.
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